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低速模拟技术在高压涡轮级中的应用

魏　巍，马宏伟
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院

航空发动机气动热力国家级重点实验室，北京１００１９１）

摘　　　要：借鉴低速模拟技术在航空发动机高压压气机研究中的成功经验，探索了将其应用于高压涡轮

部件时的气动设计方法，提出了一种改进的叶型重设计方法．以此方法为设计准则，选取Ｅ３发动机高压涡轮

的第１级为原型高压涡轮，设计了与其相似的低速涡轮试验设备．在设计过程中保证了两者之间相等或相近

的稠度、展弦比等结构参数，相近的效率、负荷系数、沿径向分布的效率和气流角等气动参数，以及类似的无

量纲叶片表面等熵马赫数分布形式．数值模拟结果表明：由于低速涡轮设备的落压比、总温比等参数均与原

型高压涡轮差别较大，压气机低速模拟中常用的流量系数、叶片表面压力分布等相似参数不再适用．按照给

出的结构和气动相似参数所设计的低速涡轮模型达到设计要求，其能够反映出原型高压涡轮主要的气动参

数变化趋势，能够作为涡轮内部气动热力学研究的试验载体．
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　　为了提高叶轮机的性能，近１０年间，众多研
究者关注着其中的叶片设计、非定常流动机理、二
次流、气膜冷却方式等研究方向［１］．由于客观条件
的限制，如高压压气机的高转速、短叶片、小轴向
间距［２］，以及涡轮部件中高温高压的工作环境等，
研究人员在真实尺寸设计状态工作的航空发动机

试验中只能采用有限的测试手段；另一种常用的
研究手段是计算流体力学方法，但在上述提到的
研究中，其精度仍存在局限性［３］．
在这种背景下，ＧＥ公司最早开展了低速模

拟试验方面的研究，即使用低转速模型试验器模
拟发动机高转速部件内流环境［４－７］．根据相似原理
设计出的低速模型，由于尺度大、工作环境温度
低、运行成本低，因此可以进行详细的流场测量，
再现流场内部的复杂三维流动，加深研究者对叶
轮机械内部流动机理的认识．

Ｗｉｓｌｅｒ［６］给出了低速模拟技术应用于高压压
气机的详细设计方法，进行了多种叶片设计方法、
尖区二次流动、流道造型等方面的研究．Ｌｙｅｓ［７］在

４级低速模型压气机试验器上对Ｃ１４７的高压压
气机部件进行了模拟试验，他们对原型和模型均
进行了详细的测量并做了相关分析，文中解释了
两者的差异并证明了低速模拟试验的有效性．
国内也曾开展高压压气机低速模拟研究的工

作．朱年国等［８－１０］证明了在二维局部线性化势方
程中，高速叶型和其对应的低速变换叶型的流动
相似可以达到较高精度；并采用二维无黏数值方
法和叶栅风洞试验对变换后叶型进行了校验．王
志强等［４］在参考国外方法的基础上，给出了一套
低速模型压气机的设计方法，并针对某高压压气
机后面级设计了４级重复级低速压气机．文中给
出了试验原型和低速模型的数值模拟结果并做出

了详细的对比，初步证明了其设计方法的可行性．
鉴于低速模拟技术在高压压气机研制中取得

的成功，国外研究者开始将低速模拟技术应用于
涡轮部件中．ＧＥ公司建成低转速研究用涡轮试
验器（ＬＳＲＴ），其试验段为２级，可更换流道型
面，采用立式布局，外径为１．５２４ｍ，最大转速为

６００ｒ／ｍｉｎ［１１］．Ｈａｌｓｔｅａｄ等［１２－１３］在此低速涡轮试
验器上采用热膜测试技术得到了涡轮叶片表面的

切应力分布，给出了附面层发展的清晰图像．Ｇｕ－
ｍｕｓｅｌ［１４］对低速涡轮模型尖区进行了详尽的三维

流场、温度场测量，试验结果清晰，颇有说服力．
当然，低速模拟技术也有一定的局限性，在选

择空气作为工质时，低速模拟的对象仅限于亚声
流动．这就限制了模拟对象不能为跨声风扇、高压
压气机前面级，以及大部分高压涡轮．但在高压压
气机的中后级、低压涡轮和少部分高压涡轮中，低
速模拟可作为一种合理的研究手段［１］．
目前国内没有进行过针对涡轮部件的低速模

拟试验研究．本文的原型高压涡轮为ＧＥ公司Ｅ３
高压涡轮的第１级［１５］，它的２级叶片排的进口
（相对）马赫数分别为０．３和０．４，出口（相对）马
赫数均为０．８．本文选择部分结构参数和部分气
动参数作为相似准则建立了低速涡轮模型；并进
行了数值模拟，从数值结果来看，两者的气动参数
相似程度较好．

１　涡轮中低速模拟技术的相似准则

压气机中低速模拟技术的相似准则可在众多

文献中查到，即通过达成２套叶型上的无量纲力
相近来修正进口马赫数的差异，从而使得流场相
似，这种程度的相似足以提供较为准确的信
息［１，４－７］．然而，低速模拟方法在涡轮部件中的应
用并不完全相同．主要区别在以下两个方面．
１）涡轮出口马赫数更高，涡轮叶片吸力面将
出现局部超声区，低速模拟精度降低较多；另外，
低速涡轮试验器一般属于中低速冷态试验设备，
其落压比和总温比远达不到高速涡轮级的水平，
因此，在涡轮中应用更加困难．
２）研究内容的差别：在低速压气机模型上进
行的研究内容主要包括叶型设计方法，如非常规
叶片形式的验证、流道型面的筛选试验等；而对低
速涡轮试验器期望是其能研究低雷诺数下涡轮的

非定常工作特性、叶片封严形式和效果、流道型
面，以及低压涡轮的降稠度技术、燃气入侵、气膜
冷却等．综上，在涡轮部件中应用低速模拟技术的
主要目的是能够建设一个体现当代航空发动机涡

轮部件的气动设计理念和设计方法的低速涡轮试

验设备，使其能作为针对涡轮的各项其他研究的
试验载体，降低试验成本和风险；而不是一个完全
和原型流动相似的低速模型．
在高压涡轮中的低速模拟中，结构参数较易

保证，但气动参数很难达到相同．对于低转速的冷
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气涡轮，如果流量系数、速度三角形、叶片表面压
力分布等相同，反而会导致更重要的反力度和负
荷系数等参数差异过大；而后者是衡量加功量主
要的气动总参数．除此之外，原型涡轮中的叶片表
面压力系数分布（或者等熵马赫数分布）由于局部
超声区的存在，变化极为剧烈，而高温高压的进口
条件，又使其绝对值远大于低速模型．因此，文中
选择了相似的叶片表面作用力的加载方式和分布

形式，也即是无量纲的等熵马赫数分布作为相似
准则．这对高压涡轮的低速模拟来说是一个值得
尝试的办法．
相对于压气机的低速模拟，涡轮部件的低速

涡轮模型和原型高压涡轮之间的相似更不易达

到．当低速模拟技术应用于涡轮时，对气动相似参
数的取舍不同于压气机．本文选择的气动相似参
数有：级负荷系数、级反力度、叶型表面等熵马赫
数分布形式、雷诺数，以及沿展向的周向平均参数
有效率、环量分布规律、堵塞系数等．结构参数有
展弦比、稠度、无量纲轴向间距．

２　低速涡轮模型设计

２．１　原型高压涡轮

本文选择图１所示的Ｅ３发动机核心机的第

１级高压涡轮作为研究对象，其流道为收扩型流
道，流道喉道截面位于第１级高压涡轮的导叶和
转子叶片排间．转子叶根与左右两侧的静子部件
采用篦齿封严；转子不带冠，叶尖间隙为１％动叶
平均叶高；导叶和转子叶片数分别为４６和７６．图
中给出了导叶和转子叶排中间叶高截面的速度三

图１　Ｅ３高压涡轮

Ｆｉｇ．１　Ｅ３ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ
角形以及圆柱坐标系的定义．导叶叶片、内环和外
环、转子叶片和转子盘前腔均有冷却气体通入，冷
气总流量约为主流流量的１８．６％，本文主要研究

涡轮试验设备的气动设计相似准则，暂不考虑冷
却气体的影响．

２．２　主要的结构相似参数

文中低速涡轮模型部分结构参数已确定：采
用平直流道，轮毂比取０．７５，流道机匣直径为

１ｍ．由于叶高为定值，为保证叶片的几何相似，叶
片展弦比应尽可能相同．叶片数目和稠度是相关
的２个参数，文献［１，７］认为稠度更能反映真实的
流动性质，其试验也表明，叶片数的不同对模拟结
果的影响并不大，而稠度是应该首先被保证相同
或相近的参数．因此，可确定导叶和转子叶片数分
别为２０和３０．
叶片积叠方式与原型相同，导叶叶片为沿尾

缘积叠，动叶叶片沿重心积叠．一般情况下，低速
模拟技术要求叶片表面的粗糙度水平应与结构缩

放比例相同；本文设计涡轮与原型的结构尺寸相
近，为简化设计取为相同．以上参数的具体数值以
及其他参数详见表１．

表１　原型高压涡轮、低速涡轮模型的结构参数比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｈｅ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ａｎｄ

ｔｈｅ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｍｏｄｅｌ

结构参数
原型高压涡轮 低速涡轮模型

导叶 转子 导叶 转子

轴向弦长／ｍｍ　 ３４．９　 ２８．６　 １２０．０　１００．０

中间叶高弦长／ｍｍ　 ６２．１　 ３５．９　 １８１．５　１２１．２

机匣直径／ｍｍ　 ３７０．９　３６７．７　５００．０　５００．０

叶片数 ４６　 ７６　 ２０　 ３０

稠度 １．３２　 １．２７　 １．３２　 １．３２

叶高／ｍｍ　 ４３．６　 ４１．２　 １２５．０　１２５．０

展弦比 ０．７０　 １．１５　 ０．６９　 １．０３

轮毂比 ０．８８　 ０．８９　 ０．７５　 ０．７５

叶片后缘半径／ｍｍ　 ０．９６５　０．９６５　 ２．７７　 ２．７７

叶尖间隙
叶高

／％ ０　 １．０　 ０　 １．０

叶排轴向间距
导叶轴向弦长

／％ ３５．７　 ３６．３

Ｒｅ（进口（相对）速度）／１０５　 ６．０　 ４０　 ３．５　 ３．５

Ｒｅ（出口（相对）速度）／１０５　 ８．０　 ５０　 ９．５　 ６．５

转速／（ｒ／ｍｉｎ） １２　６３０　 １　３００

２．３　低速涡轮模型的气动设计

２．３．１　通流设计

本文使用自行开发的通流程序进行子午面通

０２４
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流设计．采用中心流面法进行降维求解．通流计算
中沿径向设定１９条流线，沿流向设定１３站计算
站．首先输出原型高压涡轮周向平均的径向分布
参数，主要有效率、环量分布规律等；由于原型高
压涡轮的流道型面为收扩型面，在进行通流设计
时需要无量纲化此径向分布，然后再将其输入通
流程序进行计算．

２．３．２　低速涡轮模型的低速叶型设计

为了得到相似的无量纲体力，Ｗｉｓｌｅｒ［１］概述，
随着马赫数Ｍａ的变化，叶型的攻角、弯角、厚度、
安装角等参数均需进行调整；王志强等［４］使用的
叶片造型方法属于正问题迭代修正方法；朱年
国［８］通过对二维势方程进行局部线性化，并加入
附面层修正，获得了２阶精度的造型方法，但是其
假设中对垂直流向方向速度分量的２阶交叉导数
项的忽略使他的低速模拟难以直接应用于涡轮

部件．
本文的方法基于朱年国的造型方法，图２为

叶型设计的流程图．取原型高压涡轮叶片的多个
截面进行几何相似变换，利用解析方法进行叶片
造型，以其输出叶型作为初始值输入 Ｍｉｓｅｓ进行
迭代修正；在保证负荷和反力度相似的前提下，保
证类似的无量纲等熵马赫数分布形式，其定义
如下：

Ｍａｉｓ，ｎｏｎｄ＝ ２
κ－１

ｐ＊ｉｎｌｅｔ
ｐ（ ）ｌｏｃａｌ

κ－１
κ

－［ ］槡 １ Ｍａｉｓ，ｓｓ，ｍａｘ

（１）
式中ｐ＊ｉｎｌｅｔ为当前叶高沿周向流量平均的进口（相
对）总压，ｐｌｏｃａｌ为叶片表面压力，κ为等熵指数，

Ｍａｉｓ，ｓｓ，ｍａｘ为叶片吸力面峰值等熵马赫数．
本文取原型高压涡轮各截面设计直叶栅，以进

口马赫数为０．３，出口马赫数为０．８时的工况为基
准情况．由于此解析变换方法基于进口马赫数，所
以经变换生成一簇进口马赫数从０．０４到０．３的叶
型；从中挑选出出口马赫数为０．１～０．７的直叶栅．
取当前叶高表面无量纲等熵马赫数代数平均偏差

ΔＭａｉｓ，ｎｏｎｄ１和绝对值平均偏差ΔＭａｉｓ，ｎｏｎｄ２作为判断
相似精度的依据，两者的定义如下：

ΔＭａｉｓ，ｎｏｎｄ１ ＝
｜∮δＭａｉｓ，ｎｏｎｄｄｓ｜
∮Ｍａｏｕｔｌｅｔ＝０．８

Ｍａｉｓ，ｎｏｎｄｄｓ

ΔＭａｉｓ，ｎｏｎｄ２ ＝∮｜δＭａｉｓ，ｎｏｎｄ｜ｄｓ
∮Ｍａｏｕｔｌｅｔ＝０．８

Ｍａｉｓ，ｎｏｎｄｄｓ

δＭａｉｓ，ｎｏｎｄ＝Ｍａｉｓ，ｎｏｎｄ　 Ｍａｏｕｌｅｔ＝０．８－Ｍａｉｓ，ｎｏｎｄ
（２）

图２　低速涡轮模型叶型重设计流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｅｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ

ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｍｏｄｅｌ

　　图３给出了Ｅ３转子中间叶高的变换前后２
个偏差值的分布．随着出口马赫数的降低，偏差值
逐渐加大．这种解析变换方法只能在相近马赫数
范围内能较准确地模拟出无量纲力的分布，限制
了其只能作为给出初始叶型的方法．其后，还需迭
代给出最终解．

图３　转子中间叶高截面变换前后马赫数偏差

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｎｄ－ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ

ｏｒｉｇｉｎ　Ｅ３ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄ　ｐｒｏｆｉｌｅ

ａｔ　ｍｉｄ－ｓｐａｎ

在对叶型进行了多次二维和三维数值迭代修

正和计算后，图４给出了中间叶高截面变换前后

１２４
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的叶型，为方便比较，原型高压涡轮放大２．９７倍
（导叶中间叶高弦长比），使原型和模型的导叶弦
长相同．低速涡轮模型的叶型前缘小圆直径、叶
型安装角、叶型弯角、导叶的最大相对厚度均较
原型高压涡轮小；而动叶的最大相对厚度变化
不明显．

图４　原型高压涡轮、低速涡轮模型

中间叶高叶型对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ａｎｄ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ

ｍｏｄｅｌ　ａｔ　ｍｉｄ－ｓｐａｎ

３　低速涡轮模型的设计结果

原型和模型涡轮均使用商业软件ＣＦＸ进行
数值模拟．使用其Ｔｕｒｂｏｇｒｉｄ模块生成叶型曲面
以及网格．计算采用有限体积法，选用高阶精度格
式求解三维定常雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，采
用ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ）湍流模型，壁面

Ｙ＋小于１．３，流场内部壁面均设置为无滑移壁面
条件；网格无关性已经充分考虑，这里不再详述．
表２给出了原型高压涡轮、低速涡轮模型的气动
参数比较．可以看出，级反力度和负荷基本符合设
计初衷，绝热效率处于同一水平．图５给出了低速
涡轮模型在不同转速下效率随落压比的特性曲线．
设计点的绝热效率为９０．８２％，位于最大效率点附
近，转子出口的绝对气流角为２４．１°，设计点流量为

１２．１９ｋｇ／ｓ．
图６给出了原型高压涡轮、低速涡轮模型３

个不同叶高截面的导叶叶片表面无量纲等熵马赫

数分布．图中的横坐标为无量纲化的沿叶片表面

表２　原型高压涡轮和低速涡轮模型的

气动参数比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｍｏｄｅｌ

气动参数 原型高压涡轮 低速涡轮模型

级反力度 ０．３３６　 ０．３９～０．５８

负荷系数 １．４８　 １．５１

落压比 ２．２５　 １．０８

绝热效率／％ ９１．３　 ９０．８２

流量系数 ０．１９６　３　 ０．５１７　６

图５　低速涡轮模型特性曲线

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｍｏｄｅｌ

２２４
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图６　导叶叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．６　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｖａｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

的流向坐标；纵坐标为叶片表面的无量纲等熵马赫
数分布．原型高压涡轮的无量纲叶片表面等熵马赫
数在叶片吸力面增加均匀；而低速涡轮模型导叶吸
力面的表面无量纲等熵马赫数分布可被喉道位置

（约５０％轴向弦长处）分为两个部分，前５０％弦长范
围内增长较为均匀，其后由于扩张，流速缓慢下降．
图７给出了转子的叶片表面无量纲等熵马赫

数分布．低速涡轮模型转子吸力面的叶片表面等
熵马赫数分布在整个弦长范围都符合得较好；而

图７　转子叶片表面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

转子压力面的叶根和叶中截面分布吻合得不好，
较大的负攻角是造成偏差的直接因素．
图８、图９给出了低速涡轮模型（ＬＳＴＭ）转子

叶片进、出口截面绝对气流角和相对气流角沿径
向的分布．造成转子进口负攻角的主要原因为：由
于低速涡轮模型轮毂比小，叶片展长相对原型高
压涡轮（ＰＨＰＴ）长，使导叶出口沿径向的切向速

３２４



航　空　动　力　学　报 第２８卷

图８　转子进、出口相对气流角对比

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ

ｒｏｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ

图９　转子进、出口绝对气流角对比

Ｆｉｇ．９　Ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ

ｒｏｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ

度变化较大；在保证了转子出口截面环量分布规
律类似且效率分布类似的前提下，转子进口的相
对气流角变化较大，在中间叶高和叶尖处的转子
攻角为负．图８中转子出口相对气流角沿径向的
变化类似，但在叶尖区域有约８°的偏差．但从图９
可知，高压涡轮原型和低速涡轮模型的转子出口
绝对气流角沿径向的分布趋势符合较好．
图１０给出了转子的等熵效率以及无量纲环

量分布沿叶高的分布．图中，原型和模型的基本趋
势相同，等熵效率的相似程度更好一些．这验证了
本文第一部分提出的低速模拟准则．

图１０　转子等熵效率和无量纲环量对比

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ａｎｄ　ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　Ｃｕｒ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

４　结　论

１）总结了国内外的低速模拟技术，在参考了
以往经验的基础上，摸索出了一套在高压涡轮级

４２４
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中应用低速模拟技术的结构、气动相似准则，主要
包括稠度、展弦比、轮毂比、叶尖间隙等结构参数，
及效率、级反力度、负荷系数、叶片表面无量纲等
熵马赫数分布形式等气动参数．
２）根据上述相似准则，以Ｅ３发动机的第１
级高压涡轮为原型高压涡轮，设计了１台低速涡
轮试验器．数值模拟计算表明，低速涡轮模型和原
型高压涡轮的流场是相似的，其可作为多种涡轮
试验研究的试验载体．
３）探索了低速模拟技术在涡轮和压气机中
应用方法的区别．由于低速涡轮模型的落压比、总
温比等参数均与原型高压涡轮差别较大，因此在
对发动机涡轮部件进行低速模拟时，对常用的低
速模拟相似参数应有取舍，流量系数、叶片表面压
力分布等参数不适合作为相似参数．
４）为简化模型，文中没有考虑表面粗糙度、
冷却、封严等，尚缺少足够的理论基础，仅限于解
决指定的工程问题．此方法可大大降低高压涡轮
设计和试验的难度，有较大的研究价值．
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